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Abstract 



Rolled, extruded or forged product made of an AlCuMg alloy processed by solution heat treatment, 
quenching and cold stretching, to be used in the manufacture of aircraft structural elements, with the 
following composition (% by weight): 1 
Fe<0.15 Si<0.15 Cu:3.8-4.4 Mg:1-1.5 Mn:0.5-0.8 Zr:0.08-0.15 

other elements: <0.05 each and <0.15 total with a ratio Rm(L)/R0.2 (L)>1.25. The invention is particularly 
applicable to the manufacture of lower wings, and has a set of properties (toughness, crack propagation 
rate, fatigue strength, residual stress level), that are better than alloy 2024 
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(54) Produit en alliage ALCuMg pour 6l6ment de structure d'avions 

(57) L'inverrtion a pour objet un produit Iamin6, ffl6 
ou forg6 en alliage AlCuMg, traits par mise en solution, 
trempe et traction k froid, destin6 k la fabrication d'6l6- 
ments de structure d'avion, de composition (% en 
poids) : 

Fe < 0,15 Si < 0,15 Cu : 3,8 - 4,4 Mg : 1 - 1 .5 
Mn : 0,5 - 0,8 Zr : 0,08 - 0,15 autres 6l6ments : < 0,05 
chacun et < 0,15 au total, reste aluminium, et pr6sen- 
tant un rapport R m (L)/R 02 (L) > 1,25 . 

L'invention s'applique plus particulierement k la 
fabrication d'intrados d'ailes, pr^sentant un ensemble 
de propri6t6s (tenacity vitesse de propagation de fis- 
sure, resistance k la fatigue, niveau de contraintes r6si- 
duelles) am6lior6es par rapport k Palliage 2024. 
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Description 
Domaine technique 

5 [0001 ] (.'invention concerne des produits lamines, files ou forges en alliage AlCuMg trempes et tractionnes, desti- 
nes a la fabrication d'elements de structure d'avion, notamment des panneaux de peau et des raidisseurs d'intrados de 
voilure, et presentant, par rapport aux produits de Tart anterieur utilises pour la meme application, un compromis ame- 
liore entre les proprietes de resistance mecanique, de formabilite, de tenacite, de tolerance aux dommages et contrain- 
tes residuelles. La designation des alliages et des etats metallurgiques correspond a la nomenclature de I'Aluminum 

jo Association, reprise par les normes europeennes EN 515 et EN 573. 

Etat de la technique 

[0002] Les ailes d'avions commerciaux de grande capacite comportent une partie superieure (ou extrados) consti- 
15 tuee d'une peau fabriquee a partir de tales epaisses en alliage 7150 a I'etat T651 , ou en alliage 7055 a I'etat T7751 ou 
7449 a I'etat T7951 , et de raidisseurs fabriques a partir de profiles du meme alliage, et une partie inferieure (ou intra- 
dos) constitute d'une peau fabriquee a partir de tales epaisses en alliage 2024 a I'etat T351 ou 2324 a I'etat T39, et de 
raidisseurs fabriques a partir de profiles du meme alliage. Les deux parties sont assembles par des longerons et des 
nervures. 

20 [0003] L'alliage 2024 selon la designation de I'Aluminum Association ou la norme EN 573-3 a la composition chi- 
mique suivante (% en poids) : 

Si < 0,5 Fe < 0.5 Cu : 3,8 - 4,9 Mg : 1 ,2 - 1 .8 Mn : 0,3 - 0.9 Cr < 0,10 Zn < 0,25 Ti < 0,15 

Differentes variantes ont ete developpees et deposees a I'Aluminum Association sous les designations 2224, 2324 et 
2424, avec notamment des teneurs plus limitees en silicium et en fer. L'alliage 2324 a I'etat T39 a fait I'objet du brevet 
25 EP 0038605 (= US 4294625) de Boeing, dans lequel I'amelioration de la limite d'elasticite est obtenue par ecrouissage 
a I'aide d'une passe de laminage a froid aprfcs trempe. Cet ecrouissage tend a diminuer la tenacite et, pour compenser 
la baisse de tenacite, on diminue les teneurs en Fe, Si, Cu et Mg. Boeing a egalement developpe l'alliage 2034 de com- 
position : 

Si < 0,10 Fe < 0,12 Cu : 4,2 - 4,8 Mg : 1 ,3 - 1,9 
■ 30 Mn : 0,8 - 1,3 Cr < 0,05 Zn < 0,20 Ti < 0,15 Zr : 0,08 - 0,15 

Cet alliage a fait I'objet du brevet EP 0031605 (= US 4336075). II presente, par rapport au 2024 a I'etat T351, une 
meilleure limite d'elasticite specif ique due a I'augmentation de la teneur en manganese et a I'ajout d'un autre antirecris- 
tallisant (Zr), ainsi qu'une tenacite et une resistance a la fatigue ameliorees. 

[0004] Le brevet EP 0473122 (= US 5213639) d' Alcoa decrit un alliage, enregistre a I'Aluminum Association 
35 comme 2524, de composition: Si < 0,10 Fe < 0,12 Cu : 3,8 - 4,5 Mg : 1 .2 - 1 ,8 Mn : 0,3 - 0,9 pouvant contenir eventuel- 
lement un autre antirecristallisant (Zr, V, Hf, Cr, Ag ou Sc). Cet alliage est destin6 plus particulierement aux t6les minces 
pour fuselage et presente une tenacite et une resistance a la propagation de fissures ameliorees par rapport au 2024. 
[0005] La demande de brevet EP 0731185 de la demanderesse concerne un alliage, enregistre uiterieurement 
sous le n° 2024A, de composition: Si < 0,25 Fe < 0,25 Cu : 3,5 - 5 Mg : 1 - 2 Mn < 0,55 avec la relation : 0 < Mn - 2Fe 
40 < 0,2 Les tales epaisses en cet alliage presenter* a la fois une tenacite amelioree et un niveau reduit de contraintes 
residuelles, sans perte sur les autres proprietes. 

[0006] Les brevets US 5863359 et US 586591 4 d' Alcoa concernent respectivement une aile d'avion comportant un 
intrados en alliage de composition : 

Cu : 3,6 - 4 Mg : 1 - 1 ,6 (pref : 1 ,15 ■ 1 ,5) Mn : 0,3 - 0,7 (pn§f. : 0,5 - 0,6) Zr : 0,05 - 0,25 et preferentiellement Fe < 0,07 
45 etSi<0,05 

pr6sentant a la fois les proprietes suivantes : R 0f2 (LT) > 60 ksi (414 MPa) et K 1c (L-T) > 38 ksiVinch (42 MPaVm) , 
et un procede de fabrication d'un element d'intrados ayant un R 0f2 (LT) > 60 Ksi comprenant la coulee d'un alliage de 
la composition precedente, une homogeneisation entre 471 et 482°C, une transformation a chaud a une temperature 
> 399°C, une rnise en solution au dessus de 488°C, une trempe, un ecrouissage a froid de preference de plus de 9% 
so et une traction d'au moins 1%. 

Probleme pose 

[0007] Pour la construction de nouveaux avions commerciaux de grande capacite, il est certes imperatif de limiter 
55 le poids, de sorte que les cahiers des charges des constructeurs imposent des contraintes typiques plus elevees pour 
les panneaux de voilure, ce qui entraine des valeurs minimaies plus elevees pour les caracteristiques mecaniques sta- 
tiques et la to!6rance aux dommages des produits en alliage d'aluminium utilises. L'utilisation de produits ecrouis a I'etat 
T39, tels que ceux pr6conises dans les brevets US 5863359 et US 5865914, si elle conduit a des limites d'elasticite 
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R 0 2 eievees, presente cependant un certain nombre d'inconvenients pour d'autres proprietes d'emploi importantes 
dans I'application vis6e. En effet, il en r6surte un ecart plastique. c'est-a-dire une difference entre la resistance k la rup- 
ture R m et la limite d'6lasticit6 Rq^, tres reduit, ce qui entralne une formabilite k froid plus faible et une moins bonne 
tenue en propagation de fissures de fatigue avec chargement k amplitude variable. En effet, le ralentissement de la pro- 
5 pagation des fissures apres surcharge partielle est moins important si 1'ecart plastique est r6duit. 

[0008] De plus, des pieces de plus grande dimension doiverrt Stre usinees sans distorsion dans des tGles plus 
epaisses, ce qui implique une meilleure maTtrise du niveau de contraintes residuelles. Or, I'etat T39 s'est rev6le peu 
favorable dece point devue. 

[0009] Le but de llnvention est done de fournir des produits en alliage AlCuMg k I'etat trempe et deforme k froid, 
to destines a la fabrication d'intrados d'ailes d'avion, et presentant, par rapport aux produits similaires de i'art anterieur, 
un compromis plus favorable pour I'ensemble des propri6t6s d'emploi : resistance mecanique, vitesse de propagation 
de fissures, tenacite, resistance k la fatigue, et taux de contraintes residuelles. 

Objet de Tinvention 

15 

[001 0] Llnvention a pour objet un produit lamine, file ou forge en alliage AlCuMg, traite par mise en solution, trempe 
et traction & froid, destine k ia fabrication d'eiements de structure d'avion, de composition (% en poids) : 
Fe < 0,15 Si < 0,15 Cu : 3,8 - 4,4 (pref. : 4,0 - 4,3) Mg : 1.0 - 1.5 Mn : 0,5 - 0,8 Zr : 0,08 - 0,15 autres elements: < 0,05 
chacun et < 0,15 au total, presentant un rapport R m (L)/Ro t2 (L) de la resistance k la rupture dans le sens L k la limite 
20 elastique dans le sens L, superieur k 1 ,25 (et de preference k 1 .30). 

[001 1 ] Elle a egaJement pour objet un produit lamine (une tflle) de meme composition d'epaisseur comprise entre 
6 et 60 mm et presentant k I'etat trempe et tractionne Tun au moins des groupes de proprietes suivantes ; 

a) Resistance k la rupture R m(L) > 475 Mpa et limite d'£lasticite Ro t2 (L) > 370 MPa 
25 b) Ecart plastique R m - Ro, 2 sens L et TL > 100 MPa 

c) Facteur dlntensite critique (sens L-T) K c > 170 MPaVm et K co > 120MPaVm (mesures selon la nor me ASTM 
E561 sur des eprouvettes errtaill6es pr6lev6es k quart-6paisseur avec les parametres B ■ 5 mm, W = 500 et 2a 0 ■ 
165 mrn) 

d) Vitesse de propagation de fissures (L-T) da/dn, mesuree selon la norme ASTM E 647 sur des eprouvettes 
30 entaillees preiev6es k quart-6paisseur avec W = 200 mm et B =5mm : 

< 10* 4 mm/cycle pour AK= 10 MPaVm 

< 2,5 10* 4 mm/cydepour AK ■ 15 MPaVm 

et < 5 10 mm/cycle pour AK = 20 MPaVm 

Cette tOle presente egalement un niveau de contraintes residuelles tel que la fieche f mesur6e dans les sens L et TL 
apres usinage k mi-6paisseur d'un barreau reposant sur deux supports distants d'une longueur I est telle que : 
40 f < (0,14 l 2 )/e f etant mesuree en microns, repaisseur e de la tdle et la longueur I etant exprim6es en mm. 

[0012] Llnvention a aussi pour objet un procede de fabrication d'un produit lamine, file ou forge comportant les eta- 
pes suivantes : 

- coulee d'une plaque ou d'une biilette de la composition indiquee, 
45 - homogeneisation de cette plaque ou biilette entre 450 et 500°C, 

- transformation k chaud et eventuellement k froid jusqu'au produit desire, 
• mise en solution a une temperature comprise entre 480 et 505°C, 

trempe k I'eau froide, 

- traction k froid avec au moins 1 ,5% de deformation permanente. 

-so = v i ei ll i ss emen t n atu re ! k r a mbi a nte 

Description de ^invention 

[001 3] La composition chimique du produit diffdre de celle du 2024 habituel par une teneur reduite en fer et silicium, 
55 une teneur plus eievee en manganese et une addition de zirconium. Par rapport au 2034, on a une teneur en manga- 
nese plus basse et une teneur en cuivre legerement r6duite. Par rapport k la composition des alliages d6crits dans les 
brevets US 5863359 et US 5865914, la teneur en cuivre est plus elev6e, ce qui permet de compenser, pour la resis- 
tance mecanique, recrouissage k froid moins eieve apres trempe. D'une maniere surprenante. ce domaine etroit de 
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composition (notamment en ce qui concerne !e manganese), associe k des modifications de la gamme de fabrication, 
conduit, par rapport k Tart ant6rieur, k une amelioration significative du compromis entre la resistance m6canique, 
I'allongement et la tolerance aux dommages dans ies conditions d'expioitation d'un avion civil de grande capacity. 
[0014] De plus, et de manure tout k fait inattendue, on observe, pour Ies produits 6pais, un faible taux de contrain- 

5 tes residuelles, permettant un usinage sans distorsion de pieces de grande dimension. 

[001 5] Le precede de fabrication comporte la coulee de plaques, dans ie cas ou le produit k fabriquer est une tfile 
iaminee, ou de billettes dans le cas ou il s'agit d'un profile file ou d'une piece forgee. La plaque ou la billette est scalpee, 
puis homogen6is6e entre 450 et 500°C. On effectue ensuite la transformation k chaud par laminage, filage ou forgeage. 
Cette transformation se fait de preference k une temperature plus 6lev6e que Ies temperatures habituellement utilisees, 

10 la temperature de sortie etant sup6rieure k 420°C et de preference k 440°C de maniere k obtenir sur le produit traite 
une structure peu recristallis6e, avec un taux de recristallisation au quart 6paisseur inferieur k 20%, et de preference 
k 10%. Le demi-produit Iamin6. file ou forg6 est ensuite mis en solution entre 480 et 505°C, de maniere que cette mise 
en solution sort aussi complete que possible, e'est-a-dire que le maximum de phases potentieilement solubles, notam- 
ment Ies pr6cipit6s AI 2 Cu et AI 2 CuMg, soit effectivement en solution solide. La qualite de la mise en solution petit etre 

15 appreciee par analyse enthalpique difterentielle (AED) en mesurant renergie sp6cifique k I'aide de Taire du pic sur le 
thermogramme. Cette energie specifique doit etre, de preference, inferieure k 2 J/g. 

[001 6] Puis on procede k la trempe k I'eau froide, et k une traction contr6l6e conduisarrt k un allongement perma- 
nent d'au moins 1.5%. Le produit subit enfin un vieillissement naturel k temperature ambiante. 
[0017] Les produits selon (Invention presentent des caracteristiques mecaniques statiques nettement ameiior6es 

20 par rapport k I'alliage 2024-T351 , utilise actuellement pour les intrados d'aile d'avion, et k peine plus faibles que celles 
du 2034-T351. L'6cart plastique et I'allongement eieves du materiau entralnent une excellente aptitude au formage k 
froid. La tenacite, mesur6e par les facteurs d'intensrte critique de contrainte en contrainte plane Kc et est sup6rieure 
de plus de 10% k celle du 2024 et du 2034, et la vitesse de propagation de fissure da/dn est nettement am6lior6e par 
rapport k ces deux alliages, notamment pour les valeurs 6lev6es de AK. et pour des enlargements k amplitude variable. 

25 Les durees de vie en fatigue, mesurees sur des eprouvettes entailiees pr6lev6es k mi-6paisseur dans le sens L, sont 
egalement ameiior6es de plus de 20% par rapport au 2024 et au 2034. Enfin, le niveau de contraintes residuelles, 
mesure par la f leche f apres usinage k mi-epaisseur d'un barreau reposant sur deux supports distants d'une longueur 
I, est plutdt bas, alors qu'on aurait pu s'attendre au contraire avec une structure ffor6e. Cette fieche, mesur6e en 
microns, esttoujours inferieure au quotient (0,14 l 2 )/e, la longueur I et l'6paisseur e de la tfile etant exprimees en mm. 

30 [0018] Lensemble de ces proprietes font que les produits selon ('invention sont particulierement bien adapt6s k la 
fabrication demerits de structure d'avions, notamment des intrados d'ailes, mais egalement des profiles pour caisson 
de voilure, pour semelles de longerons et nervures assembles et des peaux et raidisseurs de fuselage. 

Exempies 

35 

[0019] On a couie 3 plaques de largeur 1450 mm et d'6paisseur 446 mm respectivement en aliiage 2024, 2034 et 
ailiage selon I'invention. Les compositions chimiques (% en poids) des alliages sont donn6es au tableau 1 : 



Tableau 1 



45 



ailiage 


Si 


Fe 


Cu 


Mg 


Mn 


Zr 


2024 


0,12 


0,20 


4,06 


1,36 


0,54 


0,002 


2034 


0,05 


0,07 


4,30 


1.34 


0,98 


0,104 


invention 


0,06 


0,08 


4,14 


1,26 


0.65 


0,102 



[0020] Les plaques ont 6t6 scaipees, puis homogeneis6es dans les conditions suivantes : 

so Pour le 2024, 2h k 495°C puis 5h k 460°C 
Pour le 2034, She 497°C 

Pour I'alliage selon I'invention, montee en 12 h et maintien de 6h a 483°C 

Une partie des t6les a 6t6 ensuite iamin6e k chaud jusqu'a une epaisseur de 40 mm par passes successives de I'ordre 
55 de 20 mm. Une autre partie des t6les a ete Iaminee k chaud jusqu'e 15 mm. Pour I'alliage selon I'invention, la tempe- 
rature d'entr6e au laminage k chaud etait de 467°C, la temperature de sortie k 40 mm de 465°C et celle k 15 mm de 
444°C. 

[0021] Les tales ont 6t6 mises en solution dans les conditions suivantes : 
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3h et 6h k 497°C pour les tales en 2024 d'6paisseur respective 15 et 40 mm, 
2h et 5h k 499°C pour les tales en 2034 d'6paisseur 1 5 et 40 mm 
9h k 497°C pour les tales selon I'invention. 

5 [0022] Apr6s trempe k I'eau froide, toutes les tales ont subi ensuite une traction contrai6e k 2% d'allongement per- 
manent. 

[0023] On a mesur6 sur les tales les caract6ristiques m6caniques statiques dans les sens L et TL, k savoir ia resis- 
tance k la rupture R m (en MPa). la limite d'6lasticit6 conventionnelle k 0,2% Ro 2 (en MPa) et I'allongement k la rupture 
A (en %). Les r6sultats sont rassembl6s au tableau 2 : 

70 



Tableau 2 



15 



20 



25 



30 



Alliage 


Epaisseur 


Sens 




^0,2 


A 


2024 


40 


L 


468 


362 


20,0 


2024 


40 


TL 


469 


330 


17,4 


2024 


15 


L 


462 


360 


21,2 


2024 


15 


TL 


467 


325 


17,6 


2034 


40 


L 


534 


416 


11,2 


2034 


40 


TL 


529 


393 


12,0 


2034 


15 


L 


546 


431 


13,8 


2034 


15 


TL 


531 


395 


14.6 


Invention 


40 


L 


510 


384 


15,4 


Invention 


40 


TL 


475 


336 


18,9 


Invention 


15 


L 


501 


390 


16,7 


Invention 


15 


TL 


491 


351 


19,1 



[0024] On a mesur6 6galement ia tenacit6 par les facteurs d'intensrte critique en contrainte plane Kc et (en 
MPa^m) dans le sens L-T, selon la norme ASTM E 561 , sur des 6prouvettes CCT, pr6iev6es k quart-6paisseur, de lar- 
35 geur W * 500 mm, d'6paisseur B = 5 mm, et une entaille cerrtrale usin6e par 6lectro6rosion 2a 0 = 165 mm, agrandie 
par essai de fatigue jusqu'fc 1 70 mm. Les r&ultats sont donnas au tableau 3 : 



Tableau 3 



45 



Alliage 


Epaisseur 


Kc 


Kco 


2024 


40 


143,4 


105,2 


2034 


40 


128,8 


97,8 


invention 


40 


179,7 


122 


2034 


15 


136,4 


103,7 


Invention 


15 


173,6 


124,3 



so [0025] On a mesur6 6galement ia vitesse de propagation de fissure de fatigue da/dn dans le sens L-T (en 
mm/cycle) pour drff6rentes valeurs de AK (en MPaVm) selon la norme ASTM E 647. On utilise pour cela 2 6prouvettes 
CCT de largeur W = 200 mm et d*6paisseur B = 5 mm, pr6!ev6es k quart 6paisseur de tale dans le sens L-T La lon- 
gueur de rentaille centraie usin6e par Electro Erosion estde 30 mm, et cette entaille est agrandie par essai de fatigue k 
40 mm. L'essai de mesure de vitesse de fissuration est effectuS sur une machine MTS avec une sollicitation en R = 

55 0,05 et une contrainte de 40 MPa, calcutee pour obtenir une valeur de AK de 10 MPaVm pour la longueur d'entaille de 
depart de 40 mm (rfeurtats au tableau 4). 
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Tableau 4 



5 



10 



Atliage 


Epl 


AK = 10 


AK b 12 


AK = 15 


AK = 20 


AK = 25 


2024 


40 


9 10" 5 


1,5 10" 4 


3,0 10~ 4 


610- 4 


910" 3 


2034 


40 


810* 5 


1,5 10" 4 


3 10" 4 


5,7 10" 4 


1,7 10" 3 


Inv. 


40 


5,5 10" 5 


1,7 10* 4 


2.0 10- 4 


4,0 10" 4 


7,8 10" 4 


2034 


15 


810' 5 


1,5 10" 4 


3 10* 4 


5,2 10" 4 


2,1 10' 3 


Inv. 


15 


4,9 10' 5 


6,0 10* 5 


1,3 10' 4 


2,5 10' 4 


5,4 10 -4 



[0026] Des essais de fatigue selon la specification Airbus AITM 1-001 1 ont gt6 realises sur des gprouvettes & trou 
15 de longueur 230 mm, de largeur 50 mm et d'gpaisseur 7,94 mm. prglevge a mi-gpaisseur de la tfile sens L Le diametre 
du trou est de 7,94 mm. 

[0027] On a applique une contrainte moyenne pleine eprouvette de 80 MPa avec 4 niveaux de contrairrtes alter- 
n6es: 85 MPa, 55 MPa, 45 MPa et 35 MPa pour les tales de 40 mm. 1 1 0, 85, 55 et 45 MPa pour les t6les de 1 5 mm, 
avec 2 6prouvettes par niveau. 
20 [0028] Les valeurs moyennes de dur6e de vie (en nombre de cycles) sont indiqugs au tableau 5. On constate que, 
pour des eprouvettes avec un facteur d'entaille K t ■ 2,5, la durge de vie en fatigue est amgliorge de plus de 20% par 
rapport a I'alliage 2024. 



Tableau 5 



alliage 


Epaisseur mm 


80 ± 85 MPa 


80 ± 55 MPa 


80 ±45 MPa 


80 ±35 MPa 


2024 


40 


36044 


159721 






2034 


40 


30640 


125565 


340126 


839340 


invention 


40 


42933 


219753 


392680 


1018240 


2034 


15 


41040 


204038 


352957 




invention 


15 


45841 


241932 


429895 





35 

[0029] On a mesurg errf in les f Igches f dans le sens L et TL, ainsi que le taux de recristailisation (en %) en surface, 
d quart-gpaisseur et & mi-gpaisseur, determine par analyse d'image aprgs attaque chimique de r&chantillon. 
[0030] La f Igche f est mesuree de la manigre suivante. On prglgve dans la t6le d'gpaisseur e deux barreaux, Tun 
appelg barreau sens L, de longueur b dans le sens de la longueur de la tOle (sens L). de largeur 25 mm dans le sens 
40 de la largeur de la tdle (sens TL) et d'gpaisseur e selon la pleine gpaisseur de la tdle (sens TC), I'autre, appelg barreau 
sens TL, ayant 25 mm dans le sens L. b dans le sens TL et e dans le sens TC. 

[0031] On usine chaque barreau jusqu'g mi-gpaisseur et on mesure la f Igche & mi-longueur du barreau. Cette f lg- 
che est representative du niveau de contraintes internes de la tfile et de son aptitude & ne pas se dgformer & I'usinage. 
La distance 1 entre les supports eta it de 180 mm et la longueur b des barreaux de 200 mm. L'usinage est un usinage 
45 mgcanique progressif avec des passes d' environ 2 mm. La mesure de la flgche a mi-longueur s'effectue & I'aide d'un 
comparateur d'une resolution d'un micron. Les rgsurtats concernant les f leches et les taux de recristailisation sont don- 
nes au tableau 6. 



Tableau 6 



alliage 


Epaisseur 


f L (urn) 


fTLOim) 


Taux recr. (Surf.) % 


Taux recr. (V4 ep.) 
% 


Taux recr. (V6 ep.) 
% 


2024 


40 


210 


120 


79 


58 


30 


2034 


40 


147 


129 


12 


0 


0 


Invention 


40 


86 


75 


46 


5 


2 
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Revendlcatlons 

1. Produit Iamin6, fi!6 ou forge en alliage AlCuMg, traite par mise en solution, trempe et traction k froid, destine k 
la fabrication d' elements de structure d'avion, de composition (% on poids) : 

5 Fe <0,15 Si < 0,15 Cu : 3,8 - 4,4 (pr6f. 4,0 - 4,3) Mg : 1 - 1,5 Mn : 0,5 - 0,8 Zr : 0,08 - 0,15 autres elements: <0,05 

chacun et < 0,15 au total, et preserrtant un rapport R m (L)/R 0 2 (L) > 1 ,25 (de preference > 1 ,30) . 

2. Produit selon ia revendication 1, caracterise en ce que Fe + Si < 0,15%. 

70 3. Produit Iamin6 d'6paisseur 6 k 60 mm seion Tune des revendications 1 ou 2, pr6sentant k l'6tat trempe et trac- 
tionne une resistance k ta rupture R m(L ) > 475 MPa et une Hmrte d'6lasticite R 0|2 (L) > 370 MPa 

4. Produit laming d'epaisseur 6 k 60 min selon Tune des revendications 1 k 3, preserrtant k l'6tat trempe et trac- 
tionne un ecart plastique entre la resistance k la rupture R m et la limite d'6lasticite R 0| 2 dans les sens L et TL > 100 

is MPa. 

5. Produit lamine d'6paisseur 6 k 60 mm selon Tune des revendications 1 k 4, pr6sentant k l'6tat trempe et trac- 
tionne un facteur dlntensite critique (L-T) K c > 170 MPaVm et K co > 120 MPaVm, mesur6s selon la norme 
ASTM E 561 sur des eprouvettes entailiees preiev6es k quart-epaisseur avec les parametres W = 500 mm, B = 5 

20 mm et 2ao = 165 mm. 

6. Produit lamine selon Tune des revendications 1 k 5, caracterise en ce qu'il pr6sente un facteur d'intensite critique 
(sens L-T) ^ ou Kc 0 augmente d'au moins 10% par rapport k i'alliage 2024 dans les m§mes conditions. 

25 7. Produit lamine d'6paisseur 6 k 60 mm selon Tune des revendications 1 k 6, pr6sentant k l'£tat trempe et trac- 
tionne une vitesse de propagation de fissures (LT) da/dn, mesur6e selon la norme ASTM E 647 sur des eprouvet- 
tes entailiees preievees k quart-epaisseur avec W = 200 mm et B = 5mm: 

< 10 mm/cycle pour AK = 10 MPaVm 

30 

< 2,5 10 * mm/cycle pour AK = 15 MPaVm 

et < 5 10 "* mm/cycle pourAK=20 MPaVm 

35 8. Produit lamine selon Tune des revendication 1 k 7, caracterise en ce qu'il presente une fieche f mesur6e dans 
les sens L et TL apres usinage k mi-epaisseur d'un barreau reposant sur deux supports distants d'une longueur I 
inferieure k (0,14 l 2 )/e, f etant mesuree en microns, repaisseur e de ia tdle et la longueur I etant exprim^es en mm 

9. Produit lamine selon Tune des revendications ZkB, presentant une dur6e de vie moyenne en fatigue, mesuree 
40 sur une eprouvette entailiee preievee k mi-epaisseur sens L, augmentee de plus de 20% par rapport a i'alliage 
2024. 

1 1 . Procede de fabrication d'un produit selon Tune des revendications 1 k 9, comportant les etapes suivantes : 

45 - coulee d'une plaque de la composition indiqu6e 

- homogen6isation de cette plaque entre 450 et 500°C, 

transformation k chaud, et 6ventuellement k froid, par laminage, filage ou forgeage jusqu'au produh desire, 
mise en solution k une temperature comprise entre 480 et 505°C, 
trempe k Teau froide, 
so - traction k froid jusqu'fc plus de 1 ,5% de deformation permanente, 

- vieiliissement naturel k I'ambiante. 

12. Precede seion ia revendication 10, caracterise en ce que la transformation k chaud se fait avec une tempera- 
ture de sortie > 420°C, et de preference > 440°C. 

55 

1 3. Utilisation de tales selon Tune des revendications 3 & 9 pour la fabrication de peau d'intrados de voiiure d'avion. 

14. Utilisation de profiles selon Tune des revendications 1 ou 2 pour la fabrication de raidisseurs d'intrados de voi- 
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lure ou de fuselage d'avion. 
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